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要旨 
 
 本研究では、F 関数理論に基づく従来の低ブーム設計手法が抱える 3 つの課題を解決す
ることで、概念設計の初期段階として実機設計にも適用可能な設計手法を構築することを
目指した。 
1つ目のトリムの問題は、従来の低ブーム設計手法で得られる等価断面積分布が機体後端
まで単調増加であることに起因していた。本研究ではこの点について、F関数の機体後端に
新たにスパイクを導入することで、機体後端で減少する等価断面積分布を得るとともに低
ブーム性も保つことを可能とした。 
2つ目の実機形態での実現性は、低ブームの F関数が得られたとしても、それを実際の機
体の近傍場波形として実現することが難しい場合があるという問題である。これは従来の
低ブーム設計手法の F 関数では、主翼などの圧力波を発生させる要因を具体的に考慮して
いないという点に起因する。そこで本研究では、F関数において主翼の前後にスパイクを配
置し、主翼から発生する圧力波を予め想定しておき、それらの強度を制御しながら他の圧力
波との統合を防ぐことで低ブーム化することを目指した。その結果、翼胴形態での CFD解
析においても近傍場波形が設計目標として用いた F 関数と良好な一致を示し、地上波形に
おいて先端および後端衝撃波を分割するという低ブーム効果が得られることを確認した。
また、本研究で考案した F 関数は翼胴形態を対象としたものであるが、より実機に近い形
態へ適用することも想定し、ナセル等の追加の物体を考慮した設計への拡張についても検
討を行った。その中で翼下に搭載された双発エンジンを対象とし、ナセル単独で計算した F
関数を翼胴形態の F 関数に足し合わせることで近傍場波形の推算を行い、設計目標となる
F関数の作成を行った。その結果、CFD解析においてもナセルを含めた形態で F関数とよ
く一致し、低ブーム化が可能であることが確認された。 
本研究では 3 つ目の課題として、低ブーム設計手法と抵抗低減との両立に取り組んだ。
従来の低ブーム設計手法は、低ブーム化のみを目的としており、抵抗についてはほとんど考
慮されていなかった。そこで本研究では F 関数のパラメータを決定する手法として、低ブ
ーム化と抵抗低減の 2 つを目的関数とした遺伝的アルゴリズムを採用し、それらの両立を
目指した。いくつかの異なる条件や主翼平面形に対して本手法を適用した結果、低ブーム化
と抵抗低減はトレードオフ関係にあることや、主翼平面形のパラメータ、あるいはトリム条
件と空力性能との関係などを明らかにした。 
 以上の通り、本研究では従来の低ブーム設計手法が抱える 3 つの課題を解決し、実機設
計にも適用可能な設計手法を構築した。また、本研究の中で得られた、機体の持つ特性に合
わせて設計目標とする波形を設定するという考え方は、今後の超音速旅客機設計において
も非常に有用な知見であると考えられる。 
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1 序論 
 
1.1 研究背景 
 近年、航空需要は急速な成長を見せている。ボーイング社の予測 [1]によれば、2016年か
ら 2036 年までの 20 年間で旅客数は年率 4.7%、運航される機体数は年率 3.5%の伸びが見
込まれている。これは GDP の伸び率の 2.8%と比較しても大きな値であり、世界経済の発
展のため、航空輸送の重要度が増していることを表している。こうした中で、次世代超音速
旅客機の開発によって、目的地までの輸送時間を短縮することに対しても大きな需要があ
ると考えられる。一方で、環境適合性に対する社会的要求や、価格競争力維持のため、燃費
の向上と騒音の低減という 2 つの課題が重要になっている。これは超音速旅客機でも例外
ではなく、これらの課題を解決することが次世代超音速旅客機実現のために必要不可欠で
ある。 
 世界で初めて旅客機として実用化された超音速機は、コンコルド [2]である。コンコルド
は音速の約 2 倍で飛行し、航空輸送にかかる時間を大幅に短縮することを目指して、英仏
の共同で 1962年から開発が行われた。その後、1969年に初飛行、1976年に就航し、2003
年の退役まで 28年間、運用された。しかし、エコノミークラス程度の座席幅でファースト
クラスよりも高いチケット価格であったことや、離着陸時および巡航時に発生する騒音の
ため、運用に厳しい制約を課せられたことなどから、量産型の生産機数は 16 機に留まり、
商業的には失敗に終わった。コンコルドの開発によって明らかになった種々の課題は、現在
までにも十分解決されたとは言えず、コンコルド以降、超音速で飛行する旅客機が実用化さ
れた例はない。 
 超音速旅客機の実現へ向けて解決すべき技術課題は、抵抗の低減と騒音の低減という二
つに分けられる。抵抗の大小は機体の燃費に直結するものであり、航空券の価格や航続距離
といった性能を左右する要素となる。一方、騒音に関して、離着陸時のエンジン騒音は既存
の亜音速機と同様に重要な課題であるが、超音速旅客機に特有の課題としてソニックブー
ムが挙げられる。ソニックブームは高高度を巡航する機体から発生した衝撃波が地上まで
到達することで発生するもので、人の耳には雷鳴のように聞こえ、強い不快感をもたらすこ
とから、現在は陸地上空でソニックブームの発生を伴う超音速飛行は制限されている。その
ため、ソニックブームを人が許容可能な範囲内に抑えることが超音速旅客機実現へ向けた
最も重要な課題となっている。ソニックブームを低減する手法としては、まず、飛行経路や
マッハ数、高度などを適正化することが考えられる。しかし、こうした運航上の制約を課す
ことはコンコルドの例にも見られるように就航可能な路線が大きく制限されてしまうこと
や、超音速旅客機の速度性能を十分に生かせなくなってしまうことにも繋がるため、現在は
設計面からの低ブーム化を考えることが主流となっている。 
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ソニックブームの考え方 
 ソニックブームの基本的な考え方を図 1-1 に示す。上空を機体が超音速で飛行している
と、その周囲に圧力変動を生み出す。機体からの鉛直方向の距離が、機体全長の 10倍程度
までの領域は近傍場と呼ばれ、胴体や主翼の前後から発生した複数の衝撃波を伴った、比較
的複雑な圧力変動の形（波形）を示す。その後、波形は地上へと到達する過程で、圧力変動
に伴う伝播速度の違いによる衝撃波の整理統合や、3次元的な伝播による変形が行われ、一
般的な機体の場合には先端と後端にそれぞれ一つの強い衝撃波を持った N 型波形（N 波）
と呼ばれる波形へと変化する。そのため、超音速旅客機の低ブーム設計に際しては、機体が
近傍場でどのような波形を生み出すかという点と、近傍場波形が地上に伝播した後にどの
ように変化するかという点の両方を考慮しなければならない。 
 
 
図 1-1 ソニックブーム 
 
 次に低ブーム設計が行われていない機体が超音速飛行した際に生み出される N 波を例に、
ソニックブームを評価する際の代表的な指標を図 1-2 に示す [3]。衝撃波の圧力上昇量∆𝑃
と立ち上がり時間（rise time）∆𝑡は、ソニックブームが人に与える不快感の度合いを左右す
るパラメータになっている。騒音低減には∆𝑃を下げる、あるいは∆𝑡を大きくして立ち上が
りをなだらかにすることが有効であるが、∆𝑡は機体形状以外にも大気条件などの要因によ
って決まるため、機体設計によって積極的に制御することは困難である。一方、∆𝑃の減少
とともに∆𝑡は増加する傾向にあることが知られているため、一般的な低ブーム化では∆𝑃を
下げる方向に設計が行われる。また、図中の影がついた部分の面積はインパルス（impulse）
と呼ばれ、主に建物に与える影響の尺度になっている。ソニックブーム波形全体の時間的長
さ𝑇は持続時間（duration）と呼ばれ、通常は数十～数百ミリ秒（ms）の間で機体規模に応
じて変化する。これらのパラメータによって決まるソニックブームの騒音の大きさを総合
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的に評価する指標としては、PL（Perceived Loudness）と ASELの 2つを用いることが多
い。本論文では特に記述の無い限り、PLによる評価を行っている。 
 
 
図 1-2 ソニックブーム波形を評価するパラメータ 
 
座標系 
 本研究で用いる座標系を図 1-3 に示す。胴体の中心を通る直線のことを機軸と呼び、機
軸を通って機体後方へと向かう方向に𝑥軸を、機体右手方向に𝑦軸を取る。また、機体上方を
𝑧軸とした右手系を使用する。ただし、一様流が機軸に対して平行でない場合、𝑥軸が一様流
に平行となるよう座標系を回転させる。 
 
 
図 1-3 本研究で用いる座標系 
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1.2 F関数理論と低ブーム設計法 
1.2.1 Whithamの F関数理論 
 本節では Whitham [4]の F 関数理論について述べる。この方法では機体形状を等価軸対
称物体と呼ばれる軸対称な物体に置き換え、その断面積分布から超音速線形理論によって
近傍場波形を計算する。等価軸対称物体は、機軸上の各点において、その点を通るマッハ面
（図 1-4）で機体を切断した断面の𝑦𝑧平面への投影面積と同じ断面積を持つ軸対称な物体
と定義されている。主翼などの非軸対称な形状を持った機体の場合には、マッハ面の傾きに
よって断面積分布が変わるが、等価軸対称物体は各マッハ面とマッハ円錐との接線の方向
にのみ、もとの機体形状と同じ圧力変動を生み出す。そのため、近傍場波形を計算する際は
考えている方位角と同じ方向のマッハ面で切断した断面から求めた等価軸対称物体を用い
なければならない。 
 
 
図 1-4 機首からのマッハ円錐と、機体直下方向のマッハ面 
 
 
図 1-5 機体直下方向のマッハ面で機体を切断した断面 
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 一般的な翼胴形態の機体の等価断面積分布を図 1-6 に示す。この機体の場合には式(1)の
ように、等価断面積分布𝐴𝑒は胴体の断面積分布𝐴𝐵、主翼の断面積分布𝐴𝑤と揚力の相当断面
積分布𝐵𝑤の 3つの項の和として考えることができる。 
 )()()()( xBxAxAxA wwBe   (1) 
この中で𝐴𝐵と𝐴𝑊は機体が形状として持っている断面積であるが、𝐵𝑤は機体が揚力を持つこ
とによって生み出す圧力変動を考慮するための、揚力の相当回転体と呼ばれる仮想的な物
体の断面積（揚力の相当断面積、あるいは揚力項）である。機軸上のある位置𝑥での揚力項
𝐵𝑤の値は次の式(2)のように、機首から考えている位置𝑥まで機体の持つ揚力分布𝐿(𝑥)を積分
した量として与えられる。ただし、式(2)中の𝐿(𝑥)は式(3)の通り、𝑥が一定の断面中で機体の
持つ荷重を積分した量である。 
 
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)(  (3) 
上記のようにして、一般的な翼胴形態の場合には図 1-6 のような等価断面積分布𝐴𝑒が得ら
れる。一般的な機体では、抵抗低減の観点から機体後端（𝑥 = 𝐿）では胴体・主翼とも断面
積が 0である（閉じている）と考えられるため、式(1)中の𝐴𝐵と𝐴𝑊は 0になり、等価断面積
の値𝐴𝑒(𝐿)は揚力項の値𝐵𝑤(𝐿)に一致する。また、機体後端での揚力項の値𝐵𝑤(𝐿)は、式(2)で
表されるように機体全体の揚力分布を積分した量、すなわち機体の持つ重量に比例する値
となる。このことから、機体後端での等価断面積の値𝐴𝑒(𝐿)は、機体の形状によらず、機体
重量によって決まる定数になることが分かる。このことは、基準面積を𝑆𝑤、揚力係数を𝐶𝐿と
するとき、次の式(4)として表される。 
 Lwwe CSLBLA 
2
1
)()(   (4) 
この等価断面積分布𝐴𝑒(𝑥)から式(5)によってWhithamの F関数が求められる。 
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この F関数は以下の式(6)の通り、機体が周囲に生み出す波形と対応している [4]。 
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図 1-6 一般的な機体の等価断面積分布 
 
 次に伝播による波形の変形について考える。Whitham は超音速線形理論について、「各
特性曲線に沿って物理量を正しく予測する」が、「特性曲線の方向は正しく予測できない」
と考えた。そこで、まず線形理論においてはマッハ円錐に沿った直線となる特性曲線が、伝
播に伴って曲がる非線形効果を考慮した。特性曲線が曲がる効果は次の式(7)で表される。
機体からの距離𝐻の増加に伴って、図 1-7 中段のように近傍場での圧力変動量𝐹(𝑥)に比例
して𝑥座標が変化する。 
 HxkFxxt )(  (7) 
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
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その結果、ある位置𝑥で F 関数が複数の値を持つ（多価になる）ということが起こり得る。
これは曲がった特性曲線同士が交差することを意味する。そこで、特性曲線同士が交差した
場合は、その交点から交差する角を 2等分する方向に衝撃波を導入するという近似を行う。
このことを模式的に表すと、F 関数と𝑥軸に垂直な線で囲まれる左右の領域の面積が等しく
なるような位置に垂線を導入し（図 1-7 の中段）、多価になった部分の F 関数を置き換え
る。この垂線が衝撃波に相当するもので、この結果、図 1-7 の下段のように地上波形が求
められることになる。このような処理を「等面積則による衝撃波の導入」と呼ぶ。また、こ
うした伝播に伴って波形が変形することは「aging効果」と呼ばれる。 
 伝播後の波形における衝撃波に相当する𝑥軸に垂直な直線は、伝播前の波形では図 1-7上
段のように傾きが 
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Hkdx
xdF 1)(
  (9) 
で表される直線に相当する。そのため F 関数による低ブーム設計を行う際は、式(9)で表さ
れる傾きを持った直線と F関数によって囲まれる領域の等面積則で考えることもできる。 
 
 
図 1-7 伝播による波形の変形と等面積則による衝撃波の
導入 [5]。上段の F 関数によって求められた近傍場波形が非線
形効果を考慮することで中段のように変形し、等面積則によっ
て衝撃波を導入することで下段のような波形が得られる。ただ
し、この図では機軸方向の座標を yで表している 
 
1.2.2 SGD法 
 次にWhithamの F関数理論を用いて Seebass [6], George, Darden [7]らによって考案さ
れた低ブーム設計手法（SGD 法）の考え方について紹介する。彼らは、一般的な機体設計
のように機体形状を設計対象とするのではなく、近傍場波形に相当する F 関数の形状をパ
ラメータで表現し、そのパラメータを最適化することで機体の設計を行った。この際、機体
形状に相当する等価断面積分布は、F関数の定義である式(5)から導かれる式(10)によって得
8 
 
られる。SGD法では設計対象を機体形状ではなく F関数としたことで、設計変数と騒音レ
ベルとの関係性が分かりやすくなり、設計上の要求を満たしながら低ブーム化を行うこと
が可能になった。 
  
x
e dxFxA
0
)(4)(   (10) 
 ここではSGD法について述べる前に、低ブーム性能と機体重量との関係について考える。
先に述べた通り、機体重量は機体後端の等価断面積の値𝐴𝑒(𝐿)に関係する（式(4)）ため、ソ
ニックブームの騒音を悪化させることなく𝐴𝑒(𝐿)を大きくする、あるいは𝐴𝑒(𝐿)を保ちながら
ソニックブームの騒音を低減することが重要となる。 
 そこで、いくつかの単純な F 関数形状について、全長𝐿 = 53.0[𝑚]の機体を想定し、低ブ
ーム性能と機体後端の等価断面積の値の比較を行う。まず、次の式(11)と式(12)で定義され
る F関数について考える。式(11)は機体の領域内で一定値を取る矩形型、式(12)は機体の先
端で 0 となる直線上の三角形型の F 関数である。図 1-8 はそれぞれの F 関数の近傍場波
形、および地上波形の比較を示す。 
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矩形型の F 関数の最大上昇圧は地上波形で0.5 [𝑝𝑠𝑓(= 𝑙𝑏𝑠 𝑓𝑡2⁄ )]になるように決定し、三角
形型の F関数を含むこの後に検討する 3つの F関数は、機体全体にわたって F関数を積分
した値が矩形型のものと等しくなるように設定している（式(13)）。 
 .)(
0
ConstdF
L
   (13) 
図 1-8(b)のように矩形型の F 関数は、地上へ伝播した波形の先端部に多価になる領域（図
中、破線の領域）が存在するため、等面積則によって衝撃波を導入し、実線のような地上波
形が得られる。 
 また、図 1-9 に 2 つの F 関数から得られる等価断面積分布、および機体を無揚力の軸対
称物体とした場合の胴体半径分布の比較を示す。図 1-9 を見ると、矩形型の方が機体後端
の等価断面積の値が大きく、また胴体半径分布も三角形型の F 関数では先細りになってお
り、機体として望ましくない形状になってしまっていることが分かる。そのため、低ブーム
設計において F 関数を作成する際には、F 関数の面積が出来るだけ機体先端に寄っている
方が効率良く機体後端の等価断面積を稼げることが分かる。これは式(10)の右辺の積分の中
で F 関数にかかっている√𝑥 − 𝜍の項によるもので、同じ F 関数の値でも機体前方にあるほ
ど√𝑥 − 𝜍の値が大きくなり、等価断面積の増減への寄与が大きくなる。 
 一方、両者の地上波形の騒音レベルについて評価をすると、矩形型の F 関数の場合には
先端に𝛥𝑝 = 0.5 [𝑝𝑠𝑓]の衝撃波が一つあるのに対し、三角形型の F関数の場合には最大上昇
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圧は矩形型よりも大きくなっているものの、衝撃波は存在しないため、矩形型と比べて騒音
が抑えられていると考えられる。しかし、三角形型の F 関数の斜辺の勾配が大きくなり、
一定の値を超えると等面積則が適用され、地上波形で強い衝撃波が発生するため、条件によ
っては騒音レベルが極端に悪化する可能性もある。 
 
 
(a) F関数（近傍場波形）の比較   (b) 地上波形の比較 
図 1-8 矩形型と三角形型の F関数と地上波形の比較 
 
 
(a) 等価断面積分布の比較    (b) 胴体半径分布の比較 
図 1-9 矩形型と三角形型の F関数から得られる等価断面積分布と胴体形状の比較 
 
 次に、機体後端での等価断面積の値を最大化することを考える。先に述べた通り、機体全
長に渡って F 関数を積分した値を一定に保つ場合、F 関数が出来るだけ機体先端に寄って
いる方が等価断面積への寄与が大きいことが分かっている。そのため、機体後端の等価断面
積の値が最大になるのは、図 1-10 のように機体先端（𝑥 = 0）にデルタ関数を配置した場
合ということになる。この場合の F関数は次の式(14)で表される。 
 )()( xxF   (14) 
このときの機体後端の等価断面積の値は矩形型のものと比べて約 1.5 倍になっているもの
の、地上波形の先端に生じる衝撃波強度は𝛥𝑝 ≅ 1.8 [𝑝𝑠𝑓]となり、騒音が非常に大きくなっ
てしまっている。また、図 1-11に示すように、デルタ関数型の F関数から得られる機体形
状は、機体先端で半径分布の傾きが無限大に発散し、鈍頭になってしまっているため、抵抗
が非常に大きくなってしまうと予想される。こうしたことから、機首にデルタ関数を配置し
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た F 関数では、機体後端の等価断面積を大きく取れるものの、騒音・抵抗ともに悪化して
しまうと考えられる。 
 
 
(a) F関数（近傍場波形）    (b) 地上波形 
図 1-10 デルタ関数型の F関数とその地上波形 
 
 
(a) 等価断面積分布    (b) 胴体半径分布 
図 1-11 デルタ関数型の F関数から得られる等価断面積分布と胴体半径分布 
 
 そこで、機体後端の等価断面積の値を大きくするということと、騒音や抵抗とのバランス
を取る手法として、次の図 1-12(a)に示すような複合型 F 関数が考えられる。この F 関数
は矩形型関数と、機体先端部に配置されたデルタ関数の組み合わせから成っている。これら
のデルタ関数の強さとその後の矩形型関数の高さは、図 1-12(b)に示すように地上へ伝播さ
せた際に等面積則によって衝撃波がちょうど矩形型関数の先端に入るように設定されてい
る。これによってデルタ関数による衝撃波強度の上昇を抑え、表 1 に示す通り、矩形型関
数のみの場合よりも衝撃波強度を約 6%低くしながら、機体後端の等価断面積の値は約 3%
増加させることができている。また、図 1-13(b)の胴体半径分布を見ても、デルタ関数のみ
の場合と比較して鈍頭性を抑えられていることが分かる。このように、低ブーム設計に適し
た F 関数を得るためにはデルタ関数と矩形型関数を組み合わせることで、等面積則を上手
く利用して衝撃波強度を抑えながら等価断面積を大きくすることが有用になってくる。 
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(a) F関数（近傍場波形）    (b) 地上波形 
図 1-12 デルタ関数と矩形型関数を組み合わせた F関数（複合型 F関数） 
 
 
(a) 等価断面積分布    (b) 胴体半径分布 
図 1-13 複合型 F関数から得られる等価断面積分布と胴体半径分布 
 
表 1 各 F関数の後端𝑨𝒆の値と衝撃波強度 
 後端𝐴𝑒の値 衝撃波強度 
矩形型 13.0 [𝑚2]  0.50 [𝑝𝑠𝑓]  
三角形型 10.4 [𝑚2]  0 [𝑝𝑠𝑓]  
デルタ関数型 19.4 [𝑚2]  1.78 [𝑝𝑠𝑓]  
複合型 13.4 [𝑚2]  0.47 [𝑝𝑠𝑓]  
 
 一方、F関数の中にデルタ関数が含まれると、その位置で胴体半径の勾配が無限大となり、
抵抗を大きく増加させる要因となってしまう。そのため、可能な限り等価断面積の増分を確
保しながら、抵抗の増加をさらに抑える工夫が必要となる。 
 そこで、Seebass [6], George, Darden [7]らによって考案されたのが、デルタ関数を有限
の幅を持ったスパイク形状に置き換えるという方法である。この手法では式(15)に示す 4つ
の直線からなる F関数が与えられ、図 1-14(a)に示すように、F関数の機体先端部にスパイ
ク形状が配置されている。また、機体後端以降の F 関数は、機体後端以降で等価断面積が
一定になるという条件から式(16)のように与えられ、機体後端部分で負の無限大へ発散する
ことでスパイク形状を形成している。機体前後の 2 つのスパイク形状は、地上へ伝播させ
12 
 
た波形では図中の赤破線の位置に等面積則によって衝撃波が導入され、衝撃波強度が低減
される。この F 関数の機体先端部にあるスパイクの幅𝑦𝑓は任意に変更可能であり、𝑦𝑓を小
さくすることで衝撃波強度は抑えられるが、機首の鈍頭性が増し、抵抗が増加する。逆に𝑦𝑓
を大きくすることで機首の鈍頭性を抑え、抵抗は低減されるが、衝撃波強度は増加するとい
った形で、設計者が自由に低ブーム化と抵抗低減とのバランスを取ることが出来るように
した。 
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 SGD 法の F 関数を地上へ伝播させると図 1-14(c)のような波形が得られる。図中、点線
部分が多価になるため、等面積則によって赤線の位置に衝撃波が導入される。得られた波形
を見ると、先端・後端衝撃波の強度がともに低減され、低ブーム化されていることが分かる。
SGD 法の F 関数の中で、なだらかな圧縮領域の勾配𝐵は地上波形で先端衝撃波に統合して
しまわない範囲（0 ≤ 𝐵 < 𝑆）で自由に設定することが出来る。一般に𝐵 = 0の場合の波形を
Flat-top型、0 < 𝐵 < 𝑆の場合の波形を Peaky型の低ブーム波形と呼ぶ。 
 また、SGD 法の F 関数から計算される等価断面積分布は図 1-14(b)のように、機体後端
まで単調増加になるという特徴がある。F関数を用いた低ブーム設計では、等価断面積を式
(1)の右辺に示す 3 つの項に分配して形状の設計を行うが、先に述べた通り、この中で揚力
の相当断面積分布𝐵𝑤は荷重が分布する領域で単調に増加する。そのため、単調増加な等価
断面積𝐴𝑒の中で、単調増加な𝐵𝑤を機体後端で𝐴𝑒の値と一致させるためには、𝐵𝑤が機体後端
まで継続的に増加している、すなわち荷重が機体後端まで分布していることが必要になる。
これによって、機体形状は図 1-15のように主翼後端が機体後端と一致したものとなって風
圧中心が後方に位置し、機首下げモーメントが強くなって機体のトリムを取ることが困難
になってしまう。このことは実機設計への適用を考えた場合に、非常に大きな課題であると
認識されている。 
 一方、F 関数や等価断面積の考え方は線形理論に基づくモデルであり、設計した機体を
CFD や実験などによって解析した結果との間には、翼胴干渉などの影響による差が生じる
ことが予想される。さらに、一般的な翼胴形態に対して SGD法を適用する場合、主翼の前
後から発生する衝撃波を胴体からの膨張波によって完全に打ち消してしまう必要があり、
設計を難しくする要因となっている。そのため、F関数による低ブーム設計手法の改良を行
う上では、CFD 解析を行った場合にも低ブーム効果が出来る限り失われないような工夫を
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取り入れる必要がある。 
 
 
図 1-14 SGD法の F関数と等価断面積分布、および得られる地上波形 
 
 
図 1-15 SGD法の等価断面積と想定される機体形状 
 
 また、SGD 法では機体の形態や主翼、ナセル等の配置などが、F 関数のパラメータの決
定に一切、影響を与えない。このことが SGD法の汎用性を高くしている一方で、F関数が
決まってしまえば等価断面積分布が与えられ、誘導抵抗を低減するよう主翼形状を決定す
14 
 
れば、胴体形状が自動的に決まってしまい、造波抵抗低減を考慮する余地が無くなるという
課題も生んでいる。そのため、機体全体としての抵抗低減を実現するために、F関数のパラ
メータを決定する段階で抵抗低減も考慮することが必要になってくる。 
 
 
1.2.3 低ブーム設計手法に関するその他の先行研究 
 前節で述べた通り、SGD 法による設計はトリムの問題、目標の波形を CFD 解析で実現
する際の問題、抵抗低減との両立に関する問題の 3 つの課題がある。これらの課題に対し
ては、これまでにも種々の研究で取り組みがなされており、その例を本節で紹介する。 
 
A. F関数の改良に関する研究 
SGD 法以降の F 関数の改良に関する研究としては、参考文献 [8]や Plotkin らによる研
究 [9]が挙げられる。 
Plotkinらは参考文献 [9]の中で、SGD法が低ブーム化に特化した手法であり、抵抗低減
や胴体体積の確保といった他の設計要求を実現するための十分な自由度を持っていないと
いう点について指摘し、改善を試みた。著者らは、SGD法の F関数を一般化し、パラメー
タを増やすことで衝撃波強度の増加を抑えながら低ブーム化以外の設計要求を満たすこと
が出来るよう、設計の自由度を向上させた。 
しかし、この手法で得られた地上波形（図 1-16、右下）は 5つある衝撃波の強度がそれ
ぞれ 0.1~0.2psf程度となっており、同じ条件の SGD法で得られる波形の 0.08psfと比較し
ても、低ブーム効果はかなり限定的になってしまっている。 
 
 
図 1-16 Plotkinらによる F関数と等価断面積分布、地上波形 [9] 
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B. 目標波形を実現する機体形状を得るための研究 
設定した目標波形に機体の生み出す近傍場波形を近づける手法に関しては、Morgenstern
ら [10]や Uenoら [11]などが挙げられる。 
Uenoらは参考文献 [11]の中で、与えられた目標の波形に設計形状を CFD解析した波形
を近づけるための、逆算等価断面積と呼ばれる手法を提案し、単純な翼胴形態での設計結果
を示している。この手法では、目標の波形から計算された等価断面積分布と、設計形状を
CFD解析して得られた波形を式(10)に代入して得られた等価断面積分布（逆算等価断面積）
とを比較し、その差分を最小化するように機体形状の最適化を行っている。提案手法によっ
て初期形状から 5dB 程度の騒音低減効果が得られているが、それでもなお後端部分で目標
波形には無い衝撃波が発生してしまっており、騒音レベルとしても 10dB 前後の開きがあ
る。このことは、機体の形態とは無関係に設定された目標波形を使用した設計では、設計し
た形状の波形を一定程度以上、目標波形に近づけることが困難になる場合もあるというこ
とを示している。 
 
 
図 1-17 目標の地上波形と初期形状、および設計形状の解析結果との比較 [11] 
 
C. 最適化アルゴリズムと数値解析の組み合わせによる最適設計 
F関数を用いる設計から離れ、最適化アルゴリズムと数値解析を組み合わせることによっ
て SGD法の課題を解決することを目指したものとしては、Makinoら [12]や Buonannoら 
[13]、Weldgeら [14]による研究などが挙げられる。 
Buonanno ら [13]は遺伝的アルゴリズムを用いて、主翼平面形を含む機体形状の最適化
を行った。この研究では巡航マッハ数や航続距離、ソニックブームの騒音レベルなどの数値
的評価を目的関数としているほか、設計者の機体形状に対する主観的評価も目的関数の一
つとして考慮することで、製造コストやフラッタ―特性、デザイン性などの、設計の中で定
量的に評価することの難しい要素も含めた最適設計を行った。 
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この研究の中で行われている GA による最適化では、適切なパレート面を得るためには
通常、1万以上の個体を評価する必要があるとされている。しかし、空力性能や構造重量な
どを見積もる際の計算負荷や、主観的評価では人の手によって各世代の個体を評価するこ
とが必要になり、多くの個体を処理することが難しいなどの理由により、全体で 400 個体
（20世代×20個体）の評価にとどまっている。一方で、過去に行った最適化の中から望ま
しい結果に近い個体を選択し、最適化の中に取り入れることで収束を早め、適切な結果を得
たとしている。 
 
 
図 1-18 最適化の結果、得られた機体形状。Concept 1は数
値的評価が優れていた個体、Concept 3 は主観的評価が優れて
いた個体、Concept 2はそれらのバランスが取れた個体 
 
 以上、SGD 法の課題に対するこれまでの取り組みの状況を示すため、三つの研究例を紹
介した。しかし、研究例 A ではトリムの問題を解決することで低ブーム性が大きく損なわ
れてしまっている点、研究例Bでは設計形状と目標波形との間には 10dB前後の差があり、
十分近づけることが出来ていない点、研究例 C では計算負荷の問題によって十分な数の個
体を評価することが出来ていない点から、SGD 法の課題は依然として解決されていないと
考えられる。そこで、本研究ではこれらの課題を解決することを目指し、さらなる設計手法
の改良を行った。 
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1.3 研究目的 
 
 これまでに超音速旅客機の研究に取り組む背景や、過去の低ブーム設計法に関する研究
成果とその課題について述べた。 
 1.2.2節でも述べた通り、SGD法には得られる等価断面積分布が機体後端まで単調増加で
あることから、荷重を機体後端まで分布させる必要があり、機体設計においてトリムを取る
ことが困難になるという課題がある。また、F関数のパラメータ決定に機体の細かな事情を
反映させていないため、汎用性が高くなる一方で、SGD法で得られる F関数をもとに実際
に機体形状を作成し、CFD 解析や実験等の実機形態による検証を行っても想定した通りの
低ブーム効果を得られない場合がある。しかし、設計の初期段階で使用する手法としては、
先の段階へ進んでも結果が大きく変わらないことが重要であり、多少の汎用性を犠牲にし
ても実機形態での再現性が高い F関数を得る必要がある。 
 これに対し、F関数などの理論を使わず、最初から CFDと最適化アルゴリズムの組み合
わせによって設計を行う方法もある。しかし、現在の計算機環境では CFD解析には多くの
時間と労力がかかり、理論的手法と比べて最適化における探索可能な範囲が大きく制限さ
れてしまう。このため、多くの場合には予め設計者が経験などに基づいて設計条件を絞り込
んだ上での最適化が行われているが、このような手法は設計者の能力に依存して設計結果
が変わる可能性があり、より優れた設計手法を構築するためには可能な限りこうした要素
を排除することが望ましい。この点について、計算負荷の低い理論的手法ではより広範囲の
探索が可能であり、設計者の能力への依存の少ない設計が可能であると考えられる。こうし
たことから、本研究では F関数理論に基づく設計手法を発展させ、SGD法のトリムの問題
を解決することを主眼とし、さらに翼胴形態を対象としてそれぞれで設計した形状を CFD
によって解析した場合にも再現性の高い F 関数を得ることを目指した。また、より実機に
近い形態での設計を行うため、ナセルや尾翼等の付加物を追加した形態についても対応で
きるよう設計手法の改良を行った。 
一方、SGD 法は機首部のデルタ関数をスパイクに置き換え、鈍頭性を緩和するという点
を除けば、機体の造波抵抗や誘導抵抗の低減については考慮しておらず、低ブーム化に特化
した手法と言える。しかし、設計の上では騒音低減だけでなく、機体に働く抵抗の低減も重
要である。そのため、F関数のパラメータを決定する段階から、騒音低減と抵抗低減の両方
について考慮した多目的設計を行うことが必要になる。そこで、本研究では主翼は揚力依存
抵抗低減に有効な Warp 設計を適用した形状をそのまま使用し、低ブーム化は胴体形状の
設計のみによって行った。また、胴体の設計にあたっては SGD法の F関数を改良すること
で自由度を向上させ、改良した F関数のパラメータ決定に遺伝的アルゴリズム（GA）によ
る多目的最適化を適用することで、騒音と造波抵抗の両面についてバランスの取れた形状
を得ることを試みた。 
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2 低ブーム設計理論の改良 
 
 第 2章は雑誌掲載予定のため、インターネット公表できません。 
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3 改良した設計手法の検証 
 
 第 3章は雑誌掲載予定のため、インターネット公表できません。 
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4 結論 
 
結論 
 本研究では F 関数理論に基づく従来の設計手法を改良することで、それらの課題を解決
することを目指した。近年、超音速旅客機の空力設計では CFD解析と最適化アルゴリズム
の組み合わせを用いることが主流となっている。しかし、設計過程において高い計算負荷を
要するCFD解析を多用することは、広い範囲での最適な形状の探索を困難にする。そこで、
本研究では F 関数理論の枠組みの中で SGD 法に代表される従来手法の課題を解決するこ
とで、CFD 解析に頼ることなく、概念設計の初期段階として実機設計にも適用可能な設計
手法を構築することを目指した。 
 本研究では、単調増加な等価断面積分布に起因するトリムの問題、F関数理論による設計
で課題となる実機を想定した形態での実現性、さらに SGD法では考慮されていない抵抗低
減を低ブーム化と両立するという 3つの課題に取り組んだ。最初のトリム問題に対しては、
SGD法の F関数には無かった後端スパイクを追加した新たな F関数を考案し、機体後端で
等価断面積分布を減少させながら低ブーム性を確保することで、任意の位置に主翼を配置
した形態でも低ブーム設計を可能とし、解決への見通しを示した。さらに、一般的な翼胴形
態を想定し、F関数で主翼の前後に当たる位置にそれぞれ 1つずつスパイクを追加し、合計
4つのスパイクを持たせた。これによって、主翼から発生する圧力波を無理に打ち消すこと
なく、4つのスパイクから生まれる衝撃波の統合を防いで低ブーム化することを可能にした。
また、最後の課題である低ブーム化と抵抗低減との両立については、スパイクを追加するこ
とによって増加した F 関数のパラメータに対し、適切な関係式のもとで遺伝的アルゴリズ
ムによる多目的最適化を適用することで実現した。また、第 1 スパイクから第 2 スパイク
の間の領域にスパイクを追加することで、さらなる低ブーム化を図る可能性についても述
べた。また、本研究の F 関数は翼胴形態を対象として改良したものであるが、ナセル等の
付加物を考慮した設計についても検討を行い、先端・後端衝撃波を分割し、低ブーム効果が
得られることを確認した。 
 本研究では、上記の改良を行った設計手法によって得られた F 関数から翼胴形態とナセ
ル付き形態、それぞれについて機体形状を作成して CFD解析を行い、F関数理論による設
計手法が実機に対しても適用可能かどうかを検証した。その結果、いずれの場合においても
逆算等価断面積による形状修正を行うことで、F 関数と同様に地上波形で先端および後端
の衝撃波を 2段に分割し、低ブーム化することができた。また、CFD解析によって得られ
る波形と F 関数とを比較した際には、基礎方程式等の様々な前提条件の違いによって生じ
る若干の差異が残ったものの、騒音レベルではその差が 1 [dB]程度に抑えられ、非常に良い
一致を見せることも明らかになった。これらの結果から、本研究で改良を行った設計手法か
ら得られる F 関数は、実機設計を行う際の目標波形として用いることで、低ブーム化と抵
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抗低減を両立する設計に非常に有効であると考えられる。また、こうした結果は機体の持つ
特性に合わせて設計目標となる F 関数を作成するという、これまでにない考え方にもとづ
いた設計から得られたものであり、今後の超音速旅客機の設計においても有用な知見が得
られたと考えられる。 
 
今後の発展に向けて取り組むべき内容 
 本研究を発展させる上で今後、取り組むべき内容としては次の 3 つが挙げられる。1 つ
は、F関数の最適化に使用した遺伝的アルゴリズムの収束性に関する問題である。本研究で
考案した 4 つのスパイクを持った F 関数の各設計変数と、それによって設計される機体形
状の騒音レベルや造波抵抗との関係は、設計条件によって変わる可能性がある。そのため、
実際の設計に使用する際は遺伝的アルゴリズムのパラメータについて、それぞれの条件に
合わせてより詳細な検討を行った上で本論文に示した設計手法を使用することが、より良
い設計結果を得ることに繋がると考えられる。 
 2 つ目は 2.1.2 節および 3.2.4 節に示した、先端側のスパイクを増やして衝撃波を多段化
する手法を最適化の中に組み込むことである。本研究では最も基本的な 4 つのスパイクの
みを考慮した設計を行ったが、3.2.4 節の例から設計条件によってはスパイクの数をさらに
増やすことでより低ブーム化が図れることが明らかとなっており、この要素を最適化に組
み込むことでより優れた設計結果が得られるものと予想される。 
最後は、本論文では対象外として扱わなかった構造設計の問題である。本研究では予め重
心位置を与え、それに合わせて配置した主翼をもとに、F関数の最適化によって設計を行っ
た。しかし、本来、重心位置は構造設計によって得られるものであるため、本手法を用いる
場合、設計して得られた形状に対して構造設計を行って重心位置を計算し、それに合わせて
主翼の配置を見直して再度、設計を行うという手順を踏むべきである。この点に関し、本手
法では主翼前後の胴体直径などを拘束条件として指定可能であることから、本手法による
空力設計と構造設計を繰り返すことで、重心位置と風圧中心位置を一致させることが出来
ると考えている。 
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